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[Fletcher and Rossing(1998), Hirschberg(1995), Miyamoto et al.(2013)].
エッジトーンの研究は古くからなされており，エッジトーンの基本的な特性を記述するい
くつかの重要な現象論的および理論的な公式が提案されてきた [Howe(1998), Brown(1937a),
Brown(1937b), Curle(1953), Powell(1961), Holger et al.(1977), Holger et al.(1980),











ク機構は多くの著者によって研究されている [Brown(1937a), Brown(1937b), Curle(1953),
Powell(1961), Holger et al.(1977), Holger et al.(1980), Crighton(1992)]．Brown は，実験に
基づく考察から，低マッハ数でのフィードバック機構は，流体的であり，高マッハ数では，
音響的になると予測した [Brown(1937a), Brown(1937b)]．Powell は実験に基づいてフィード
バックサイクルの半経験的な公式を提案し，これを irrotational feedback mechanismと呼んだ
[Powell(1961)]. Holger らは，渦列の流体機構に着目した定式化を行い，振動周波数を予測し
た [Holger et al.(1977), Holger et al.(1980)]. Crightonは，非圧縮性流体の線形解析モデルを
trailing-edge Kutta 条件とWiener-Hopf 法と組みわせて使用する事で，フィードバックサイ
クルのほぼ完全な解析を行い，Brownの方程式にに類似した公式を提案した [Crighton(1992)].






エッジトーンの音響インテンシティについては，Powell と Holger らが実験的にも理論的
にも研究している [Powell(1961), Holger et al.(1977), Holger et al.(1980)]. 彼らの実験によ
ると，エッジトーンは双極子的の音源から発生しており，エッジトーンの強度は，空力音
の理論から予想されるように，ジェット速度の 6 乗（6 乗則）に応じて増加することが知
られている [Lighthill(1952), Howe(1998)]. 実験では複数の高次モードの観測が報告されて
いるが [Brown(1937a), Powell(1961)]，各モードの放射強度は，異なる 6 乗の法則に従う，
[Powell(1961)]. したがって，所与のジェット速度での音響インテンシティは，選択されたモー
ドに依存する．Kaykaykayogleと Rockwellは，一対の実行圧力源が，エッジプレートの両側の
エッジ先端のわずかに下流側に位置していることを示した [Kaykayoglu and Rockwell (1986a),




Curle(1955), Ffowcs Williams and Hawkings(1969), Ffowcs Williams and Hall(1970)].
これに代わるアプローチとして，流体力学的運動と音響的運動を同時に再現する圧
縮性流体の数値シミュレーションがある. 近年，エッジトーンはいくつかの異なる
手法を用いて数値的に研究されている [Dougherty et al.(1994), Tsuchida et al.(2006),
Nonomura et al.(2010), Takahashi et al.(2010), Paál and Vaik(2007), Vaik et al.(2013),
Vaik et al.(2014), Iwagami et al.(2019)]．Dougherty らは圧縮性流体シミュレーションを行
い，モード遷移領域の構造を部分的に再現した [Dougherty et al.(1994)]. Paál と Vaik は，
トップハット型の流入流速分布を持つジェットに対し，層流領域の非圧縮流体シミュレーショ
ンを行い, ジェット運動のモード遷移が再現され，低レイノルズ数のモード遷移領域では動
的遷移が観測されることを報告している [Paál and Vaik(2007)]．さらに，流入口における
ジェットの流速分布がトップハット型か放物線型かによってモード遷移の性質が変化するこ
とが，実験および数値計算で確認されている [Vaik et al.(2014)]．マッハ数（ジェットの速
度）と再現された音響波の周波数との関係は，圧縮性流体の数値解析において議論されている
[Nonomura et al.(2010), Takahashi et al.(2010)]．また，Vaik らは，2 次元流体シミュレー
ションと 3 次元音響シミュレーションを組み合わせたハイブリッド法を用いて 3 次元エッジ
トーンの計算を行い，１次モードに限れば音響インテンシティの６乗則を再現できることを示
した [Vaik et al.(2013)]．空力音の解析には計算コストを削減できることから，多くの種類の






圧縮性の Direct Numerical Simulation (DNS) 法は現在最も厳密な数値計算手法して知ら
れている方法である [Komatsu et al.(2016)]. この方法は，人工的な粘性項を持たない圧縮性
流体の支配方程式に従い，膨大な計算機資源を必要とするが，流体と音響場とそれらの相互
作用を高精度に再現することができる. Dougherty らは，モード遷移を部分的に再現したが，
計算領域が小さいために音響波を完全に再現できなかった [Dougherty et al.(1994)]. Vaik ら
は，非圧縮性流体シミュレーションを用いて層流領域のモード遷移を再現したが，音響波の
再現にはハイブリッド法を用いた [Paál and Vaik(2007), Vaik et al.(2013)]．筆者らの先行研
究では [Iwagami et al.(2019)]，2 次元エッジトーンモデルに対して，圧縮性の Large Eddy
Simulation(LES) の結果と小松らが開発した圧縮性 DNS を用いて計算した結果を比較検討し
た [Komatsu et al.(2016)]．極めて小さな計算格子を持つ圧縮性 DNSで再現した 1次モードと
2次モードは, Brownの方程式にほぼしたがうことがわかった. 一方, 圧縮性 LESは, 比較的小


















までの研究で報告されているからである [Vaik et al.(2014), Fletcher and Rossing(1998)]．具



















重極放射が支配的になり音響インテンシティは流速の８乗に比例する (8 乗則) が，低いマッ
ハ数では，双極子放射や単極子放射が支配的になり，それに対応する 6 乗則や４乗則が見ら
れる．Powell や Holger らの研究によれば，エッジトーンは，双極子的で６乗則にしたがう
















































周期的に繰り返され，ジェットの振動が自発的に持続される [Powell(1961), Holger et al.(1977),




f = 0.466j(100U − 40)(1/(100l)− 0.07)． (1)
ここで，f [Hz]，U [m/s]，l [m]は，それぞれ発振周波数，ジェットの速度，ノズル出口からエッ
ジまでの距離である．変数 f，U，l は SI単位であるので，単位を持つ 2つの定数は 40[m/s]，
0.07m−1 であり，他の定数は無次元である．パラメータ j はジェットの振動モードに応じて変




い n次モードから n+1次モードへの遷移を繰り返す．図 2に示すように，この遷移は履歴的で
あり，下向き遷移は上向き遷移とは異なる閾値（上向き遷移よりも小さい閾値）で発生する．こ
の上昇遷移と下降遷移の閾値の間の領域を「モード遷移領域」と呼ぶことにする．l = 5 mm の
場合，1次モードと 2次モードの間の遷移は U = 12.0 から 17.5 m/s の範囲で発生する．以降
この場合を取り扱う．非線形力学の観点から，系は双安定となる [Bergé et al.(1984)]．すなわ















図 1 エッジトーンの 2D モデルとジェットの模式図．l = 5 mm, wedge = 1.2 mm,
wnozzle = 2 mm, d = 1 mm, ledge = 3 mm and L = 12 mm. 極座標 (r, θ)の原点はエッ




one wavelength  
between nozzle and edge
First mode
half wavelength  




空力音 (流体音) の発生メカニズムは，Lighthill の音響的なアナロジーによって形式的に
は説明可能である [Lighthill(1952)]．空力音は Lighthill 方程式と呼ばれる非同次方程式に従
うので，その非同次項が音源の役割を果たし，その項が空間の２回微分を含むので四重極音
源とみなされる．乱流によって発生する四重極音源の性質から，それによって発生する音響
エネルギーは，遷音速域と亜音速域において平均流速の 8 乗に比例することを Lighthill は
示した [Lighthill(1952)]．8 乗放射は流速の減少とともに急速に減少するため，亜音速以下
の範囲では，単極子状放射の 4 乗則や双極子状放射の 6 乗則など，異なる次数のベキ則が
音の発生を支配している可能性がある．2 次元系の場合には，通常，ベキ指数は 1 つ減少
し，例えば，第 4 乗則と第 6 乗則はそれぞれ第 3 乗則と第 5 乗則に変化する (表 1 参照)，
[Howe(1998), Ffowcs Williams(1969)].
表 1 音源のベキ則
Sound Source Monopole Dipole Quadrupole
3D 4th-power law 6th-power law 8th-power law
2D 3rd-power law 5th-power law 7th-power law
上記で示した Lighthill の理論をもう少し詳しく説明する．この理論については，文献
[Howe (2003), 神部 (2001)]に詳しく書かれている．以下の記述は，主に神部による解説を参考










ここで，tは時間，添字 i, j = 1，2，3は，座標の i，j 成分を表す．ρは密度，c0 は平衡状態の
音速，Xi は外力の i成分である．Tij は Lighthillテンソルであり，以下で与えられる．




δij − τij． (3)
ここでは，ui は流速の i 成分，δij はクロネッカーのデルタ，τij は粘性応力テンソルの i,j 成
分である．式 (2)は，右辺を０にした場合，左辺は密度の波が速さ c0 で伝播する波動方程式に
なっている．そのため，右辺は音源と見なすことができる．一般的に Lighthillテンソルはマッ
ハ数M ≪ 1において，線形断熱近似 (∆p− c20∆ρ = 0)と非粘性 (σij = 0)を仮定し，次の形
で用いられることが多い．
Tij = ρuiuj . (4)
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式 (2) を非同次波動方程式とすれば，時刻 t = t′，点 x = y で瞬間的に与えられた点音源
δ(x− y)δ(t− t′) により生成される波動方程式の解である自由空間のグリーン関数
G(r, t− t′) = 1
4πr
δ(tr − t′) (5)
を用いて形式的に解が書け，



















と表される．ただし，r = |x− y|, tr = t− |x− y|/c0 であり，xは観測点，y は音源の位置で
あり，空間積分範囲は無限遠方まで行う．ただし，Lighthillの音源が局所的にしか存在しない



























































動は４重極音源とされる．遠方場での音圧 pF は pF = c20ρF であり，音響インテンシティ I は







ケール τ を τ = l/uとできる．また，乱流変動の代表周波数を f ≈ u/l とできる．音の波長は
λ ≈ c0/f = l/M(M はマッハ数であり，M = u/c0) なので，M ≪ 1であれば，λ ≈ l/M ≫ l
とでき，音は音源に対して十分長い波長を持って持っていることがわかる．このことを音響的に
コンパクトであるといい，上記で用いた遠方場近似をサポートする．また， ∂∂t ≈ 1τ ,
∫
d3y ≈ l3
とする．単極音は音源が流体湧き出し量なので q ≈ ρ0ul2, 双極音では運動量変化だと仮定し
Xi ≈ ρ0u/τ , ４重極音では Tij ≈ ρ0u2 とすると，以下の関係が求まる．
∂
∂t







3l = Ad (14)
∂
∂t
Tij ≈ τ−2ρ0u2l3 = ρ0u3l = Aq (15)






































(t− t′)2 − r2/c20
(19)
に取り替えると，速度のベキ指数が１つ下がることが示される [Howe(1998), Ffowcs Williams(1969)]．



















は振動していないジェットの流速分布を考察し，進行方向の流速 ux の流速分布が sech2 関数
ux = Usech
2(y/b) (20)
に収束することを，２次元，定常非圧縮粘性流，定圧を仮定した Prandtl boundary layer方程





























流に行くに従い広がり最大流速は減少して行くが，本研究で問題となるノズルの幅 d = 1mm
で，エッジまでの距離 l = 5mmの場合，速度の減少はほぼ無視できる．実際、ノズル出口の最











筆者らの先行研究で導入したジェットの振動モデル [Takahashi et al.(2016)] につい
て述べる．ジェットが音波等の垂直方向の周期的な摂動によって駆動させられている
場合のジェットの中心線の変位 ŷ(x, t) は次の式によって良くフィッティングされる
[Fletcher and Rossing(1998)]．
ŷ(x, t) = u0 [sin(ωt)− g(µt)sin(ω(t− x/uw))] (25)
ここで，u0 と ω は垂直方向の摂動の流速の振幅と角振動数であり，ω は，ジェットの振動の角
振動数にもなる．g(µt)は増大率 µを持つジェットの成長関数であり，いくつかの関数形が提案
がされている．uw はジェットの位相速度であり，ジェットの流入流速 U を用いると uw ≈ U/2
として近似される．さらに，ジェットが極端に細くない場合，µの近似として µ ≈ k = ω/uw
が使われる．ここで，k はジェットの波数である．成長関数は，Fletcher等によって
g(µx) = cosh(µx) (26)
が提案されているが，その後の研究で











が提案されている [Takahashi et al.(2016)]．
ジェットの中心線上の流体粒子の速度を uL とする．uL をジェットの中心線に沿って動くよ
うに拘束された流体粒子の速度と考えると，uL を求めることができる．単純に，uL の x成分
uLx を一定として，
uLx = U (29)
とすると，このジェットの中心を動く流体粒子の位置の x座標 xL は，
xL = Ut+ x0 (30)
とできる．ここで，x0 は定数である．ここで，拘束条件を用いると，ジェットの中心線の流体

































圧縮性 LESで計算する 2Dエッジトーンのモデルについて説明する．図 4に示すように，計
算領域全体の大きさは 1068× 607.2mmであり，エッジプレートの長さ L = 418mm，ノズルプ
レートの長さ Lnozzle = 409mmである．ノズルとエッジの距離は，l = 5mm でノズルの幅は




されたジェットは，すぐに Bickley 速度分布 [Fletcher and Rossing(1998), Bickley(1937)] に
よってよく近似される流速分布に収束する. ジェット速度 U は 2.0～18.0 m/sの範囲で固定さ
れている．
以下の圧縮性 LES を用いた計算では，粗いメッシュでは，エッジ近傍の最小格子間隔
を ∆xmin = 0.1mm，時間刻みを ∆t = 1.0 × 10−7s とした．一方，細かいメッシュでは，





















図 4 LES においての粗いメッシュ : ∆xmin = 0.1mm，∆t = 1.0 × 10−7s，セル数
100736. (a) はエッジ付近のメッシュ，(b) は解析領域全体のメッシュ．細いメッシュは図
に載せているのもより倍細かく，∆xmin = 0.05mm，∆t = 5.0 × 10−8s，セル数 402944
である．図 1 に対応する記号を用いると，モデルの寸法は，l = 5 mm, wedge = 1.2 mm,
wnozzle = 2 mm, d = 1 mm, ledge = 3 mm and L = 426 mmとなる．ノズルプレートの
長さは，Lnozzle = 409 mmである．
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3.1.2 解析手法












































ここでは，オーバーライン (ϕ̄) はフィルターリングされた量であり，ũi = ρui/ρ̄ は質量荷
重されたフィルタリングされた速度を表している．einter = p̄/(γ − 1) は内部エネルギー，
ê = einter + ρ̄ũ

















τij = ρ̄(ũiuj − ũiũj) (37)
qi = −ũiT − ũiT (38)
T は温度である．格子以下の流れ効果を格子以上の流れに取り込むために，この τij ,qi の値を
得る必要がある．




ksgsδij − 2νsgsD̃ij . (39)






























































本解析では Cε = 1.048としている．





ただし，κsgs は sub-grid-scaleの熱伝導係数である．また，κsgs は一般的なプラントル数 Pr,












から上に 100mm の点) で計測した音波の周波数を Brown の式と比較したものである．また，
図 6 は，ストロハル数 St とレイノルズ数 Re の関係を示したものである．青色で示した領域
U = 12～17.5m/sは遷移領域である．また，図 5では U = 2.0, 4.0m/sは 0.05sの計算では発





２次モードの音の周波数と Brown の式とを比較すると，LES によって再現された音の周波数
は大きくずれ，Brownの式より低い周波数となった (図 5)．次に，ストロハル数 St(= fd/U)
とレイノルズ数 Re(= U/νd)(ν:動粘性係数) の関係を示した図 6を見ると，Brownの式から計
算される St から１次モード，２次モード共に大きく外れた結果となった．流速と周波数の関
係において，著者らの先行研究 [Iwagami et al.(2019)]と比較して周波数が低くなっているが，
これはジェットの流速 U の定義の違いによるものである．先行研究では，ジェットの流入口の
平均流速を U とし，本論文では U をジェットの最大流速としている．そのため，先行研究で
は，与えられた流速における周波数の値が Brown の式よりも大きな値になった．いずれにせ
よ，Brownの式から大きく外れる結果となっている．
次に，各々速度におけると細かいメッシュの計算結果についてみていく．図 7と 8, 図 11と





ps = p− p0 で与えられ，p0 は平均圧力である．発生した音圧 ps を観測するサンプル点をエッ
ジの頂点のから上下に 100mm の点とする．流速 U = 6.0,8.0,10.0m/s における，サンプル点
で音圧 ps を計測した結果をそれぞれ図 9,13, 17に示す．また，安定に発振している時間領域で









かいメッシュでは，図 27の (b)のように，U = 16m/sの時に２次モードの発振を行っており，
U = 16m/sの粗いメッシュの圧力分布図 28(a)と比較しても，波長が半分以下になっている．
流速 U = 12.0，14.0，16.0m/sにおける，サンプル点で音圧を計測した結果をそれぞれ図 21，
25，29に示す．また，安定に発振している時間領域で周波数分解した結果をそれぞれ図 22，26，
30に示す．図 25の U = 14.0m/sの結果をみると，粗いメッシュと細かなメッシュともに１次
モードが発振しているが，粗いメッシュの方が振動が不安定である．それは，図 26の周波数分
解で，粗いメッシュの方がノイズ成分が多いことからもわかる．また，図 29の U = 16.0m/s
の圧力変動をみると，粗いメッシュ，細かいメッシュ両方で圧力分布が乱れていることがわか
り，図 30のそれらの周波数分解にも表れている．また，図 22，26 に示す U = 12, 14m/sの周
波数分解では，最大のピークは粗いメッシュ，細かいメッシュ両方で１次モードの周波数で一
致している．しかし，図 30(U = 16.0m/s)では，粗いメッシュは１次モード，細かいメッシュ
は２次モードの周波数で最大ピークを持っている．図 5を見ると，粗いメッシュの１次モード
は Brownの式とある程度一致していることがわかるが，細かいメッシュの２次モードは大幅に
Brown の式から外れた結果となっている．U = 16m/s の結果は，１次モードと２次モードが
混合した発振状態を示している．これは，Vaikら実験および数値計算によってトップハットの
ジェットの場合に観測された，２つ以上のモードの重ね合わせ状態に対応するものと推測され
る [Vaik et al.(2014)]．


















ション [Paál and Vaik(2007)]では，最小格子が 0.05mm× 0.3mmのメッシュを用いて，ノズ
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図 8 U = 6m/sにおける圧力分布 : (a)粗いメッシュ，(b)細かいメッシュ．図の大きさ
は，405× 745mm．
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図 9 U = 6.0 m/sの粗いメッシュと細かいメッシュによる音圧 ps の時間発展



























図 12 U = 8m/sにおける圧力分布 : (a)粗いメッシュ，(b)細かいメッシュ
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図 13 U = 8.0 m/sの粗いメッシュと細かいメッシュによる音圧 ps の時間発展


























図 16 U = 10m/sにおける圧力分布 : (a)粗いメッシュ，(b)細かいメッシュ
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図 17 U = 10.0 m/sの粗いメッシュと細かいメッシュによる音圧 ps の時間発展




























図 20 U = 12m/sにおける圧力分布 : (a)粗いメッシュ，(b)細かいメッシュ
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図 21 U = 12.0 m/sの粗いメッシュと細かいメッシュによる音圧 ps の時間発展




























図 24 U = 14m/sにおける圧力分布 : (a)粗いメッシュ，(b)細かいメッシュ
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図 25 U = 14.0 m/sの粗いメッシュと細かいメッシュによる音圧 ps の時間発展























図 28 U = 16m/sにおける圧力分布 : (a)粗いメッシュ，(b)細かいメッシュ
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図 29 U = 16.0 m/sの粗いメッシュと細かいメッシュによる音圧 ps の時間発展


























図 32 U = 18m/sにおける圧力分布 : (a)粗いメッシュ，(b)細かいメッシュ
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図 33 U = 18.0 m/sの粗いメッシュと細かいメッシュによる音圧 ps の時間発展
























の距離とノズルの幅をそれぞれ l = 5 mm, d = 1 mm とした．モデルの詳しい寸法を図 1 の





端部の最大速度を表す. この場合，入口から放出されたジェットは，すぐに Bickley 速度分布
[Fletcher and Rossing(1998), Bickley(1937)] によってよく近似された流速分布に収束する.
本章では，エッジトーンの計算に圧縮流体の DNSを用いており，人工粘性を用いない最も信
頼性の高いスキームである [Komatsu et al.(2016)]．流れ場に埋め込まれた固体表面の境界条

























































































T0 は物体の温度，ϕは気孔率，η は粘性浸透率，ηT は熱浸透率である．また，理想気体を仮定
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し，シミュレーションでは次の式を用いた．







ここで，γ と Rはそれぞれ比熱比と気体定数である. また，粘性率 µと熱伝導率κは一定のパ
ラメータであり，プラントル数 Pr と Pr = cpµ/κように関係づけられる．ここで，等圧比熱
cp は cp = γR/(γ − 1)で与えられる．
音速 c0 と平均密度 ρ0 とすると, 平均圧力と平均温度はそれぞれ p0＝ c20ρ0/γ，T0









度のコンパクトスキームが用いられる [Lele(1992), Komatsu et al.(2016)]. 時間発展について
は，Penalization 項には 2 次の陰解法を用い，それ以外の項には 2 次の Adams-Bashforth 法
を用いる．また，非線形項によるエイリアシング誤差や，Penalization項による振動を抑制す
るために，各時間ステップにおいて，フィルタリングのための６次コンパクトスキームも用い
ている [Lele(1992), Komatsu et al.(2016)]．
数値計算には, 音速 c0,平均密度ρ0,ノズル幅 dを無次元化の単位とする無次元系を採用し
ている. 詳細は前掲の原著論文 [Komatsu et al.(2016)] を参照されたい．先行研究の現実の実
験や数値計算の結果と比較するために, モデルの物理量と次元の一部を固定し, 無次元量を次元
量に変換する. 次元つき単位では, c0 = 340 m/s, ρ0 = 1.2 kg/m3, d = 1.0mmとする. 音速
c0，動粘度係数 ν（＝µ/ρ0)，ノズル幅 dは固定であるので，レイノルズ数 Reとマッハ数M は
ジェット速度 U に比例する. 表 2に，本研究における代表的なジェット速度 U の値と，レイノ
ルズ数 Reとマッハ数M の対応を示す．
表 2 ジェット速度 U，レイノルズ数 Re，マッハ数M の関係.
U[m/s] 3.3 4.6 6.7 8.0 10.0 12.0 13.3 15.0 16.7 17.5 18.3 20.0
Re 220 307 447 533 667 800 887 1000 1113 1167 1220 1333
M 0.0097 0.0135 0.0197 0.0235 0.0294 0.0353 0.0392 0.0441 0.0491 0.0515 0.0538 0.0588
図 35 は，U = 3.3 m/s，時間ステップ ∆t = 1.8 × 10−9 s の場合の格子幅が最小値とな
るエッジ付近の DNS のメッシュを示している. 音波を含む圧縮性流体の挙動を正確に再現
するためには, 最小格子幅 ∆gmin は流れの最小スケールよりも小さくなければならない．実
際，最小格子幅 ∆gmin は，固体壁の境界層のほぼ 10 分の 1 程度に設定されており，ここ
では境界層は d/
√
Re と推定する. U = 3.3 m/s のとき，∆gmin/d = 6.4 × 10−3 となる．
レイノルズ数が増加するため，最小格子幅 ∆gmin と時間ステップ ∆t は U の増加とともに
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減少する．例えば，U = 20 のとき，最小格子間隔 ∆gmin/d = 2.5 × 10−3，時間ステップ
∆t = 1.2 × 10−9 s となる．この最小格子サイズは先行研究に比べて 10 分の 1 程度小さい
[Dougherty et al.(1994), Paál and Vaik(2007), Vaik et al.(2014), Iwagami et al.(2019)]．
図 35 DNSのメッシュ：U=3.3m/sでのエッジトーンの動作部分付近のメッシュ. 表示し
ているグリッドは 10間隔ごとに引いた線である．
図 36は計算領域のメッシュ全体を無次元単位で示したものであり，境界層領域 Rbl ，流動領
域 Rf ，音領域 Rs，バッファ領域 Rbf の４つの領域に分割されている．格子間隔 ∆g は，Rbl
で最小値，Rbf の外周で最大値をとるため, 図 37に示すように, シグモイド関数を用いて Rbl
から Rf , Rs を経て Rbf へと段階的に,滑らかに増加するように設定した．U = 3.3 と 20 m/s
における格子点数は，それぞれ 1549× 1276 と 3582× 2902 である.
再現可能な音のカットオフ周波数 flim はグリッド幅によって決まる．形式的な最小波長
c0/flim は 2つのグリッド間隔 2∆g に相当するが，実用的な再現可能な波長の限界は 6次精度
のコンパクトスキームを用いても c0/flim の数倍になると考えられる. 図 37にはグリッドイン
デックス nG の関数としての再現可能な音のカットオフ周波数 flim = c0/2∆g も示している．
音領域 Rf において，カットオフ周波数は 16.6 kHz程度である．ただし，圧力などのサンプリ
ング点は Rsamp で示される領域内にあり, この領域のカットオフ周波数は 126.3kHz程度であ
る. 本論文で扱うエッジトーンの最大周波数である U = 20m/sの２次モードは f ≒ 4kHzと推
定され，Rsamp の領域の flim よりもはるかに小さい.
計算領域の外側境界での反射を除去するために，Poinsotと Leleによって導入された非反射
境界条件が用いられている [Komatsu et al.(2016), Poinsot and Lele(1992)]. しかし，この方
法は完全には機能しない. 境界に近い領域の運動を抑制するために，計算領域を十分に広く取
り，グリッドサイズを大きく取ることでフィルタリング効果を高めることで境界からの反射を
ほぼ完全に除去するようにしている [Lele(1992), Komatsu et al.(2016)]．
計算にはスーパーコンピュータ富士通 PRIMERGY CX2550/CX2560 M4 (3456 GFLOPS
/node)を用いた．U=3.3と 20.0m/sの場合，1ノード 36コア (36並列スレッド)で 0.01秒の























図 36 計算領域のメッシュ全体 (無次元単位): 点線は垂直方向と水平方向の中心線である.
を得るためには膨大な計算時間が必要となる．ジェットの速度 U を断熱的に非常にゆっくりと
掃引しながらモード遷移のヒステリシスを再現することは現実的に不可能である．このため，



























Rs Rf Rb Rf Rs
Rbf
図 37 U = 3.3 m/s における全メッシュの垂直中心線 (y 軸) 上のグリッドインデックス
nG の関数としてのグリッド間隔∆g とカットオフ周波数 flim の限界.
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図 39(a) は U = 8.0, (b) は U = 20.0 m/s における速度の絶対値の分布を示している. 図
40(a) は U = 8.0，(b) は 20.0 m/s での音圧分布を示している. 音圧 ps は ps ≡ p − p0 と











音波の性質を考えるために，極座標の原点をエッジの先端とし，点 (r/d = 100, θ = ±π/2 rad)
で圧力振動を観測した (図 1参照)．図 41(a)は U = 8.0，(b)は 20.0 m/sの場合の観測点での
音圧の変動をそれぞれ示している．U = 8.0 m/sでは t = 0.02 s 以降に 1次モードの安定した






例えば，図 42は，U = 16.7 m/sの場合の観測点での音圧変動を示している．１次モードか
ら２次モードへの遷移が時間発展の中で観測されている．この場合でも，2つの観測点における
音圧の変動は互いに逆位相になっている．図 43(a)，(b)に示すように，U = 16.7 m/sの場合，










[Vaik et al.(2014), Verge et al.(1994)]．図 44(a)，(b)は，U = 16.7 m/sの場合の t = 0.0072
sにおける 1次モードと t = 0.0142sにおける 2次モードの音圧放射をそれぞれ示している．図
40と同様に，音圧分布は水平軸に対して反対称になっているように見える．つまり，モード遷
移領域でも振動ジェットは双極子的な音源として振る舞っているを意味する．
モード遷移のメカニズムについて考える. U = 16.7 m/s の場合, 圧力振動が不安定化する
時間領域は (0.0085 < t < 0.0125s) である. この間隔は, 一次モードのほぼ 6 周期に相当す




で２次モードから１次モードへの遷移が観測される．図 46に示すように，遷移は t = 0.0066s














図 39 安定状態の速度分布 : 直交座標 (x, y)の原点は流入口の中心である．(a) U = 8m/s.










図 40 安定状態の音圧分布: (a) U = 8m/s．(b) U = 20m/s．
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(a)































図 41 観測点 (r/d = 100, θ = ±π/2 rad)における音圧の時間変化 ps : 赤線は θ = +π/2，
青線は −π/2での音圧を示す. (a)U = 8 m/s. (b) U = 20 m/s.
遷移が観察されると思われる．典型的な回復過程の間隔は１次モードの 10周期以下であるよう
に思われる．
モード遷移領域以外でも，流速 U の全領域で渦の接近による擾乱が予想される. しかし，U
がモード遷移領域から外れると，擾乱の確率は低くなり，渦に擾乱されてもジェット運動は
元のモードに戻る．実際，U = 6.7 と 10.0 m/s の 1 次モード領域では，ジェット運動は渦に
乱されるが，再度 1 次モードの振動に戻る．U = 10.0 m/s の場合については, 図 53(a) を，





First mode Second mode
図 42 U = 16.7 m/sにおける観測点での音圧 ps の時間発展
[Paál and Vaik(2007)]．彼らは主に l/d = 10 の場合を扱っているが, 本研究の場合は l/d = 5
である. したがって，l/d = 10 の場合には, l/d = 5 の場合に比べて低いレイノルズ数でモード
遷移が起きる. そのため，渦の発生は少なくなり，それによる擾乱も起きにくいと推測される．
さらに，彼らのシミュレーションでは，流れを安定化させるためにバックグラウンドに小さな流
速 (出口速度の 1％程度)が加えられている. 彼らは実験も行っているが，このようなバックグ
ラウンドの小さな流れは実験条件から除外することは困難であると考えられる. トップハット
型の流入流速分布を持つジェットは放物線型の流入流速分布を持つジェットに比べて不安定で















図 43 U = 16.7 m/sにおける安定状態の速度分布．(a) t = 0.0072 sの第一モード．(b)










図 44 U = 16.7 m/s における定常状態の音圧分布．(a) t = 0.0072 s での１次モード．










図 45 U = 16.7 m/sにおける渦度分布．(a) t = 0.0072 s．(b) t = 0.011 s．
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Second mode First mode




する. DNS を用いたエッジトーンの計算時間は，FFT による周波数分を行うには十分ではな
い. そこで，以下のようにして平均発振周波数を測定する. T ′ を観測時間とし，その間に N 周
期の音波が観測されたとすると周波数 f は f = N/T ′ と近似的に求められる. その結果を図 47
に示す．ジェットの速度 U が 12 m/s 以下（Re ≤ 800）の場合，圧力振動の周波数は Brown




図 48では，ストローハル数（St = fd/U）をレイノルズ数 Reの関数として示している. １
次モードと２次モードのそれぞれについて, ストルーハル数は，Brownの式で推定された値に
ほぼ収束するが，１次モードでは，２次モードが現れた後，わずかに減少する．これは先行研究
でも報告されている [Powell(1961), Paál and Vaik(2007), Vaik et al.(2014)]．Vaik らによる










First mode of Brown's eq
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図 48 レイノルズ数 Re の関数としてのストローハル数 St．
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4.2.3 音響インテンシティ







図 49は，ジェット速度 U の代表的な値について，r/d = 100における音圧振幅 pa を放射角
度の関数として示したものである．図 49(a)に示すように，１次モードでは，音圧振幅は U と
ともに増加し，また，θ = ±11π/12 radで最大値をとる．図 49(b)に示す２次モードでは，音
圧振幅は U とともに増加するが，θ = ±π/2 radで最大値をとる．このため，１次モードと２
次モードでは指向性が異なる．図 50 では，1 次モードの音圧振幅と 2 次モードの音圧振幅を




れる．Ffowcs Williams と Hall は，乱流の中に半無限の固体面が埋め込まれている場合
について理論的な計算を行い，音圧の二乗に比例する音響インテンシティが，流速 U の
５乗で増大し，さらに，角度 θ に対する変化はカーディオイド関数となることを示した
[Ffowcs Williams and Hall(1970)]．本研究のモデルでは有限長のエッジプレートが余分に存
在するが，彼らの公式は本研究の結果にも適用可能であると思われる．１次モードの音圧放
射パターンの形状は，カーディオイド関数の平方根の形状 | sin θ/2| に似ている (図 49(a) の
黒い点線参照)．しかし，２次モードでは，カーディオイド形状とは明らかに異なっている．
Ffowcs Williams と Hall は，固体面近傍の空気力学的音源が一様に分布していると仮定した
[Ffowcs Williams and Hall(1970)]．筆者は，２次モードでは空気力学的音源の分布が一様では
なく，それが放射音の指向性に影響を与えているのではないかと推測する．実際，音の放射の
指向性は，多くの要因，例えば，音源の構成，その周波数，音源近傍の固体壁の形状などに依





図 51は，ジェットの速度 U の関数としての１次モードおよび２次モードの音響インテンシ
ティの変化を示しており，各音響インテンシティは，音圧振幅 pa の最大値から計算される. 黒
線は５乗の傾きをもつ線でである. 1次モード，2次モードともに，音響インテンシティは双極






図 49 角度 θ に対する音圧振幅の変化．(a) １次モード．(b) ２次モード．
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300 500 800 1300
Mode transition region
図 51 ジェットの速度 U による１次モードと２次モードの音響インテンシティ I の変化 :
無次元音響インテンシティ In は, Ine ≡ I/(ρ0c30) と定義する. 黒線は 5乗則に対応する傾
きである.
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mm の距離（x/l = 0.6）で垂直軸に平行な観測線を固定する. この位置では，ジェットの振動
振幅が比較的大きく，エッジから少し離れているために，エッジで発生する渦の影響を受けに
くく比較的安定な振動が得られるからである．
図 52に，U = 6.7, 8.0, 10.0, 12.0 m/sにおける定常状態での正規化速度分布 q(y, t)/U のス





2 である. 正規化された速度分布 q/U のピーク高さは，U の増加に伴っ
て徐々に増加し，また，分布の左右の傾きは急峻になっていく．ただし，U = 10 m/s から
U = 12 m/sでは，その増加が相対的に抑制されている．
U の各値で，ジェットの振動により，速度分布はほぼ周期的に変化する．中央の速度分布 (破
線)では，ほぼ対称でベル型の形状をしている．ジェットが最も変位した時の左端と右端の分布
は y = 0 に対して互いにほぼ反対称であるが，それぞれの分布は非対称である．右端の分布で
は右の傾きが左の傾きよりも急であり，左端の分布ではその逆である. このような非対称な速度
分布は実験的に観測されている [Nolle(1998)].
速度分布の非対称性の度合いを定量化するために，速度分布の歪度 sU を計算する (付録 A:式
(59))．表 3に，図 52の流速分布の歪度を示す．式 (59)で与えられた定義から，歪度 sU は正
規化された流速分布 q/U の左右の勾配の差に関係している．中央の流速分布はほぼ対称である
ため，比較的小さな値をとる．q/U の高さが U とともに高くなるので，左端と右端の流速分布
では，左右の勾配の差が大きくなり，そのため，歪度 |sU |が U の増加と共に大きくなる傾向が
みられる．右端の位置では，sU の絶対値は U とともに増加するが，U = 10.0と 12.0 m/sで
の値はほぼ同じになる．左端の位置では，sU の値は単調に増加しない．U = 6.7 m/s の値は
U = 8.0 m/sの値よりも大きく，U = 10.0 m/sの値は U = 12.0 m/sの値よりもわずかに大
きくなっている．これは図 53(a) の U = 10m/s のジェット振動のように，U = 6.7, 10.0m/s
の場合は渦の影響を受けて不安定で非対称であるため，左端と右端の速度分布が完全に反対称
にならないためと考えられる．実際，左端と右端の歪度の絶対値の和は単調増加する．ただし，
U = 10 m/s から 12 m/s の領域では， q/U の高さの増加がにぶるために，歪度の増加も抑制
される.
次に, 横方向すなわち y 方向のジェット振動の振幅を考える．ここでは時刻 tにおいて流速分
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図 52 U = 6.7, 8.0, 10.0, 12.0 m/s における安定状態における正規化された流速分布
q(y, t)/U の変化 : 実線はジェットが左と右に最も変位した時 (左端と右端) の流速分布を，
破線は中央の位置にあるときの流速分布を示す．
表 3 図 52の速度分布の歪度 sU
U [m/s] 6.7 8.0 10.0 12.0
sU (left) 0.695 0.622 0.714 0.712
sU (center) −7.33× 10−2 4.00× 10−2 −4.43× 10−2 −4.875× 10−2
sU (right) -0.537 -0.668 -0.707 -0.710
|sU (left)|+ |sU (right)| 　 1.232　 　 1.390 1.421 1.422
布が最大値を持つ y の値を ymax とする. この最大点 ymax は定常的なモード発振状態の時には
ほぼ周期的に振動する．そこで，ジェットの y 方向の振動の振幅を最大点 ymax の振動の振幅
と定義し，これを aJ とする．図 53(a)は U = 10.0 m/s，(b)は 16.7 m/sでの ymax の振動を
示している．図 54は１次モードと２次モードにおけるジェットの振幅 aJ の U による振幅の変
化を示している．U = 10.0 および 16.7 m/s における振動は，比較的不安定であり，単一モー
ドの持続状態でも渦による擾乱の影響と考えられる低周波ドリフトが見られる（図 54のエラー
バーを参照）．実際，図 41 に示す安定な発振状態の U = 8 と 20m/s の音圧振動は，図 42 の
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U = 16.7m/s の音圧振動よりもはるかに安定している．U = 8，20m/sの ymax ついては，付
録 Cの図 72, 95を参照せよ.
図 53(b)の U = 16.7 m/sでは, 0.006 ≤ t ≤ 0.008 sの範囲で 1次モードの安定した振動が
観測され，t = 0.0125 s以降に 2次モードの振動が現れる．2次モードの振幅は 1次モードの
半分程度である．このことは，１次モードと２次モードの音響インテンシティの違いは，１次
モードと２次モードでのジェットの振動の振幅の大きさの違いに起因していることを示唆する．
図 53(a)の U = 10 m/sでは，渦の接近による 0.015≤ t≤ 0.02 sの範囲の不規則な動きを除




図 54に示すように，１次モードの振幅は U = 6.7 m/s まで増加し，6.7 ≤ U ≤ 10.0 m/s の
範囲でわずかに減少する．しかし，モード遷移領域ではむしろ不規則に変化する．２次モード





いると，ジェットの振幅が流速に依存しないことを説明できる [Fletcher and Rossing(1998),
Takahashi et al.(2016)]．実際，Brownの式から，摂動の振動数 ω がジェットの速度 U にほぼ
比例すると仮定すると，ジェットの流体的な波の波数 k ≈ 2ω/U は，流速 U に依存しない．し
たがって，ジェットの振幅の増大率 µが k に比例するとすると仮定すると，ジェットの振幅が






























図 53 x/l = 0.6 mmにおける速度分布の最大点 ymax の振動 : (a) U = 10.0 m/s．(b)
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図 54 １次モードと２次モードについての安定状態における x/l = 0.6 におけるジェット









(q(y, t)− q̄(y))2 dt, (52)








で定義された q(y, t)の時間平均である. 座標 yが固定されているとき，∆q2(y)はこの点におけ





一定の値を取る．図 56(b)は，U = 8.0m/s の場合の y = 0 と ∆q2(y)の左右のピークの位置
おける定常発振状態の q(y, t) の時間変化を示している．図 56(a) は，∆q2(y) の左右のピーク
をの意味を説明するために，図 52の U = 8.0m/sの流速分布を抜き出したものである．2つの
ピークの位置では，流速分布の急勾配部分が周期的に通過するために，速度が大きく変動して
∆q2(y)が大きくなることがわかる. y = 0では，平均速度 q̄(y)は大きな値を取るが，q(y, t)の
振動振幅は比較的小さく，∆q2(y)は小さな値を取る．
１次モードでは，渦による擾乱が発生している U = 10.0, 15.0, 16.7 m/s 以外では，∆q2(y)
の 2つのピークはほぼ対称的である．2次モードでは，U = 20.0 m/s以外では非対称分布が観
測された. このように，非対称分布が観測されるのは，定常振動状態であってもジェットの振
動の不安定性に加えて渦の擾乱による低周波数ドリフトが発生しているためである. また定常
状態の持続時間 T ′ が短すぎて収束しないことなども，モード遷移領域やその近傍では非対称分
布になる原因となる．なお，もしジェット振動がエッジプレートに対して完全に対称であれば，
∆q2(y)は対称であり，2つのピークは同じ高さを持つ．１次モードでは，U ≤ 12.0m/sの範囲
で U の増加に伴って ∆q2(y)/U2 のピークが増加する. また，２次モードも，∆q2(y)のピーク
が U の 2乗よりも速く増加しているように見える. 図 55(a)と図 55(b)の結果を比較すると，


















































図 55 x/l = 0.6 における U の代表値によって求めた正規化された速度分散の分布
∆q2(y)/U2 : (a) １次モード．(b) ２次モード．
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図 56 安定状態での U = 8.0m/s にる流速の変化．(a)正規化された流速分布 q(y, t)/U：
黒線の実線はジェットが最も左端と右端に変位したときの流速分布，波線はジェットが
中央の位置にある時の流速分布を示す．また，縦の波線は注目する位置を示し，青色は
y/d = −0.305(∆q2(y)の左ピーク)，黒色は y/d = 0.0，赤色は y/d = 0.322(∆q2(y)の右












で定義される揺らぎ強度 F を導入する．図 57 に 1次モードと 2次モードのジェットの流速 U
による揺らぎ強度 F の変化を示す．1次モードと 2次モードのそれぞれについて，揺らぎ強度
F は 3乗則に従う．しかし，同じ値の U では，１次モードの揺らぎ強度 F は２次モードの揺
らぎ強度 F よりも大きく，１次モードの３乗則の線は２次モードの３乗則の線の 4.74倍となっ
ている．１次モードと２次モードの揺らぎ強度 F の差は，ジェットの振動の振幅の違いに起因
するものと考えられる．モードごとの変化を詳細に見てみる．低速領域の１次モード，例えば，
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本節では，このベキ則の振る舞いの理論的な側面について考察する. まず, 揺らぎ強度 F (す
なわち, 速度分散の分布の強度)が３乗則に従うことは，一般的な流速分布の最も単純なモデル
では予測不可能であることを指摘する. そこで, 速度分布 q(y, t)と速度分散分布 ∆q2(y)の両方
について，上述の観測結果と一致する修正モデルを提示する．このモデルに基づいて，流速分
布の歪度の増加が揺らぎ強度の 3乗則を導く重要な因子であることを提案する．
安定なジェットの速度分布の 1 次近似は，sech2 型の分布を持つ Bickley 分布によって与え
られる [Bickley(1937)]. したがって，2.3 節の議論により，最も単純な近似として，振動する
ジェットの流速分布は，
q(y, t) = Usech2[(y − a sinωt)/wy], (55)
で表すことができる [Takahashi et al.(2016)]．ここで，wy と a は，それぞれジェットの幅と
ジェットの振動の振幅を決定するパラメーターである．yを固定すると，q(y, t)は tの周期関数
である. したがって，分散 ∆q2(y)は，周期関数の時間平均とみなすことができる．関数 f(ωt)












として与えられ，ω に依存しない. したがって，角周波数 ω は Brownの式 (1)に従って U と
ともに増加するが，振幅 aを固定すると，式 (55)から計算される分散 ∆q2(y)は U2 に比例し
て増加する. すなわち，２乗則に従うが，３乗則には従わないことになる．したがって，ジェッ




実際に，表 3と図 57を比較すると，歪みの合計値 sUT ≡ |sU (left)|+ |sU (right)|は揺らぎ強度
F と強い相関があり，U = 6.7 m/sから 10.0 m/sまでは sUT が増加し，F は３乗則に従うが，





に変形するが，体積流量は一定である．左端と右端では |sU |が最大となるが，中央では sU = 0








qb(y, t) = U(1 + at tanh(sk(t)y))sech
2(y/wy), (57)
と定義される．ここで sk(t)と at は歪度を制御するために使われる．tanhxは奇数関数である
ため，体積流量，すなわち y 上の qb(y, t)の積分は sk(t)と at に依存しない．形状の周期的な
変形を表現するために，パラメータ sk(t)は，
sk(t) = apU sin(ωt)/wy, (58)
とする．ここでパラメータ ap は歪度を調整するために導入される．t = nT/2(T = 2π/ω) の
とき，qb(y, t)は対称となり，sU (t) = 0となる．このモデルを「skew-Bickley分布モデル」と
呼ぶ．
モデルを数値的な状況に合わせるために，パラメータを以下のように設定する．流速分布の
幅 wy を wy/d = 0.45 とする．パラメータ at と ap は，1次モードでは at = 0.5と ap = 0.22
s/m，2 次モードでは at = 0.24 と ap = 0.2 s/m とする．図 58(a) は，1 次モードと 2 次
モードについて，U の増加に伴うジェット振動の振幅 aJ の変化を示している．1 次モードの
振幅は U < 10.5 m/s の範囲で増加するが，U > 10.5 m/s ではわずかに減少する．正規化
された振幅 aJ/d は U ≥ 6.7 m/s で 0.116 ∼ 0.134 の範囲にあり，図 54 の数値計算の結果
0.18 ∼ 0.23よりも相対的に小さい値となっている．また, 2次モードの正規化された振幅 aJ/d
は，U > 13 m/sで 0.08前後となり，数値結果よりも若干小さい値となっている．図 58(b)は，
U = 6.7, 8.0, 10.0, 12.0 m/sにおける 1次モードの正規化流速分布 qb(y, t)/U の変化を示して
いる．全ての正規化流速分布 qb(y, t)/U は中心位置で一致している (破線)．左端と右端の流速
分布の形状は反対称性になっている．表 4 に図 58(b) の場合の左端での歪度 sU の値を示す．
表 3に示した場合と比較して，sU の値は相対的に小さくなっている．しかし，U の増加に伴っ
て左端の qb(y, t)/U の高さが増加し，流速分布の左右の勾配の差が大きくなるため，U の増加
に伴って sU は単調に増加する．したがって，モデルに課されたすべての要件を満たすことに
なる．
表 4 図 58(b)の左端の速度分布の歪度 sU .
U [m/s] 6.7 8.0 10.0 12.0
sU 1.27× 10−2 4.06× 10−2 7.13× 10−2 9.26× 10−2
図 59(a) と (b) は，１次モードと 2 次モードの U の代表値における正規化された速度分散
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分布 ∆q2b (y)/U2 をそれぞれ示している．qb(y = 0, t) = U であるため，y = 0 のときにはゼ
ロの値をとり，各モードで U の 2 乗よりも速く上昇する双子のピークを持つ. 1 次モードの
ピークは，同じ Uで第 2モードのピークよりも 4.6倍高くなってる．これらの ∆q2b (y)の特性
は，図 55の ∆q2(y)の特性と非常によく似ている．図 60は，1次モードと 2次モードにおけ
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図 58 skew-Bickley分布モデルの特性．(a) １次モードと２次モードのジェット振動 aJ の
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図 60 skew-Bickley分布モデルを用いて計算した１次モードと２次モードの揺らぎ強度 F
の U に対する変化 : 黒線は第 3乗則に対応する傾きを持つ. 　　
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5 結論














高精度圧縮性 DNS を用いて，エッジトーンを発生させる 2 次元圧縮性流体の運動を計算し
た結果は，以下の通りである．まず，ジェット流速の増加に伴って流体力学的モードの遷移，









る [Paál and Vaik(2007), Vaik et al.(2014)]．
数値的に観測された音響圧力分布は，実験で観測されたように水平軸に対して反対称である
[Powell(1961)]．これは，エッジトーンが双極子的な音源から放射されていることを意味する．


















られ [Paál and Vaik(2007)]，上記の手法を用いても，期待されるモード遷移は得られないと考





域を含むジェット流速の範囲において，x/d = 3（d/l = 0.6）の線上における各モードの速度
q(y, t) と速度分散 ∆q2(y) の空間分布，すなわち，流速分布と速度の時間的揺らぎの標準偏差
の二乗の分布調べた．速度分散 ∆q2(y) は２つのピークを持つ．そこで，揺らぎの強さを定義
するために，式 (54)と (52)で定義される２つのピークの平均で揺らぎ強度 F を定義した．１





る．さらに，形状の歪度の絶対値 |sU |は，U の増加に伴って増加する傾向がある．形状の変形
を伴わない Bickley分布モデルを用いた理論モデルでは，揺らぎ強度は 2乗則を予測する．こ
のことから，揺らぎ強度の第 3乗則の鍵を握っているのは歪度であり，歪度を U に応じて大き
くすることで揺らぎ強度 F を高めることができるという仮説を立てた．この点を明らかにする















を正確に計算し，それを Lighthillの音響アナロジーにCurleの手法，あるいは Ffowcs Williams-





























sU (t) ≡ ⟨((y − ⟨y⟩)/σ)3⟩
=
∫ yI








−yI yq(y, t)dy∫ yI
−yI q(y, t)dy
, (60)
σ2 = ⟨(y − ⟨y⟩)2⟩
=
∫ yI




である．バックグラウンドの流れを排除するために，表 3の計算では ±yI = ±1.0mmとした．

























誤差関数 erf(x)を用いて表現される．この関数 Φ(x)を正規分布 ϕ(x)に以下のように掛け合わ
せると，歪正規分布 f(x)を作ることができる [O’Hagan and Leonard(1976)]．
f(x) = 2ϕ(x)Φ(αx) (64)
ここで，αは，歪みパラメータであり，α = 0であれば正規分布と一致し，αの大きさが歪度を
決定する (図 61)．












図 61 歪み正規分布: 緑色線は α = −1.0，青色線は α = 0.0，橙色線は α = 1.0のグラフである．
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付録 C DNSによるエッジトーンシミュレーションの結果
DNS のエッジトーンの結果をまとめて示す．U = 3.3～13.3m/s の結果 (図 62～図 82) は，
どの結果も全て１次モードとして発振している．これは速度分布 (図 62, 65, 68, 71, 74, 77, 80
の (a) )からわかる．またこれらの図の (b)の圧力分布を見ると，速度が上昇するについて音波
の周波数が大きくなっていることがわかる．また，双極放射の傾向であるエッジプレートに対
して反対称の分布になっている．ymax の時間発展の図を見ると，U = 3.3, 4.6m/sの図 63，66
では，流速とともに振幅が成長しているが，図 69，72，75, 78では成長せず振幅は一定である．
図 81(U = 13.3m/s)では，ジェットの振動はやや不規則で，少し振幅が小さくなっている．こ
の結果は流速 U -ジェットの振幅 aJ の関係を示した図 54でも確認できる．また，音波 ps の時
間発展の図と ymax の時間発展の図を比較すると，比較的安定的に振動している時間領域では，
ymax の振幅が大きくなると，音波 ps の振幅が大きくなり，ymax の振幅が小さくなると，音波
ps の振幅が小さくなる．特に，U = 4.6m/sの図 66と図 67や U = 6.7m/sの図 69と図 70の
時刻 t = 0.045～0.07sがわかりやすい．このことからもジェットの振幅 ymax と音波の振幅 ps
に相関関係があることがわかる．また，U = 6.7, 10m/sで見られるように，１次モードの領域
では一度乱れても再度１次モードに戻っている．ただし，ジェットの流速 U = 12.0, 13.3 m/s
に関しては，１次モードのみが観測されているが，遷移領域であるので，長い時間計算すれば，
渦による擾乱を受けて２次モードに遷移する可能性はある．
また，４章でも示したが，U = 15.0, 16.7m/sでは，１次モード，２次モードが両方が観測さ
れる (図 83～図 90)．ジェットの振幅 ymax，音圧 ps ともに，１次モードよりも２次モードの振
幅が小さくなっている．また，図 85(U = 15.0m/s)と図 89(U = 16.7m/s)の２次モードの振
幅を比べると，図 85の方が明らかに小さい．この結果は，流速 U -ジェットの振幅 ymax の関係
を示した図 54で示した通りである．
U = 18.3，20.0m/sの結果 (図 91～図 96)は２次モードの領域であり，どちらの結果も２次
モードが観測されている．ジェットの振動 ymax(図 92, 95)の振幅に注目すると，これらの２次














図 62 U = 3.3 m/s, t = 0.1 s における分布 : (a)速度分布．(b)圧力分布.
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図 63 U = 3.3 m/s, x/l = 0.6 mmにおける速度分布の最大点 ymax の振動





























図 65 U = 4.6 m/s, t = 0.04 s における分布 : (a)速度分布．(b)圧力分布.
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図 66 U = 4.6 m/s, x/l = 0.6 mmにおける速度分布の最大点 ymax の振動



























図 68 U = 6.7 m/s, t = 0.06 s における分布 : (a)速度分布．(b)圧力分布.
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図 69 U = 6.7 m/s, x/l = 0.6 mmにおける速度分布の最大点 ymax の振動





























図 71 U = 8.0 m/s, t = 0.0396 s における分布 : (a)速度分布．(b)圧力分布.
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図 72 U = 8.0 m/s, x/l = 0.6 mmにおける速度分布の最大点 ymax の振動



























図 74 U = 10.0 m/s, t = 0.03 s における分布 : (a)速度分布．(b)圧力分布.
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図 75 U = 10.0 m/s, x/l = 0.6 mmにおける速度分布の最大点 ymax の振動































図 77 U = 12.0 m/s, t = 0.03 s における分布 : (a)速度分布．(b)圧力分布.
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図 78 U = 12.0 m/s, x/l = 0.6 mmにおける速度分布の最大点 ymax の振動





























図 80 U = 13.3 m/s, t = 0.02 s における分布 : (a)速度分布．(b)圧力分布.
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図 81 U = 13.3 m/s, x/l = 0.6 mmにおける速度分布の最大点 ymax の振動









































図 84 U = 15.0 m/s, t = 0.016 s における分布 : (a)速度分布．(b)圧力分布.
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図 85 U = 15.0 m/s, x/l = 0.6 mmにおける速度分布の最大点 ymax の振動

































図 88 U = 16.7 m/s, t = 0.0142 s における分布 : (a)速度分布．(b)圧力分布.
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図 89 U = 16.7 m/s, x/l = 0.6 mmにおける速度分布の最大点 ymax の振動

























図 91 U = 18.3 m/s, t = 0.0075 s における分布 : (a)速度分布．(b)圧力分布.
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図 92 U = 18.3 m/s, x/l = 0.6 mmにおける速度分布の最大点 ymax の振動

























図 94 U = 18.3 m/s, t = 0.00946 s における分布 : (a)速度分布．(b)圧力分布.
110












図 95 U = 20.0 m/s, x/l = 0.6 mmにおける速度分布の最大点 ymax の振動















図 96 U = 20.0 m/sの場合の観測点での音圧 ps の時間発展．
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